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(はしがき)
2001年3月末,マッハ数0.95-0.98で巡航飛行する革新的な旅客機(ソニッククルーザー)
がボーイング社から提案され,この事を経緯に"音速近くの流れ"についての研究の必要性を痛
感して本研究課題を立ち上げた.ソニッククルーザーそのものは余りにも革新的であったためか
市場の反応が芳しくなく,その発表から2年後にボーイング社は従来の遷音速機, Boeing787の
開発-と方向転換をしている.しかしながら本研究課題を進めるに従い,音速近くの流れについ
て,旅客機や宇宙往還機に関連した遷音速域での衝撃波の発生,そ.の境界層や判流との干渉等で
の様々な現象が明らかになり,且つその制御-の大きな進展をなすことができた.
おりしも本研究遂行中に国産小型ジェット旅客機の開発がスタートした.このプロジェクトに
対し,遷音速域での高効率な飛行のための情報提供や衝撃波発生を抑える空力設計法等の開発に
本研究課題の成果が非常に有益なものとなっている.また,音速近くでの弱い衝撃波の実験的研
究や衝撃波を伴う流れの高精度数値計算法の研究等も進められ,音速近くの流れの今後の更なる
研究展開の端緒とすることができた.
そして本研究課題の何よりもの大きな成果は,音速にごく近いマッハ0.98での飛行が効率良い
ことを確認するとともに,空力形状を最適設計することにより,市場にも受け入れられる音速旅
客機が可能であることを示し得たことである.超音速で飛行する旅客機が経済性やソニックブー
ム等の環境問題の克服に対して未だ展望が持てないなか,音速旅客機は非常に実現性の高いもの
である.本研究課題で得た音速近くの流れの知見,そして開発した数値計算手法や最適設計手法
が今後の高効率な音速旅客機開発に役立つことを期待したい.
研究組織
研究代表者:　中橋　和博　　　(東北大学大学院工学研究科･教授)
研究分担者:　松島　紀佐　　　(東北大学大学院工学研究科･助教授)
研究分担者:　キム　ヒョンジン(東北大学大学院工学研究科･助手)
研究分担者:
研究分担者:
研究分担者:
研究分担者:
研究分担者:
研究分担者:
津田　恵介
高山　和書
大林　茂
加藤　琢真
藤井　孝蔵
吉田　憲司
(東北大学大学院工学研究科･教授)
(東北大学先進医工学研究機構･教授)
(東北大学流体科学研究所･教授)
(東北大学流体科学研究所･講師)
(宇宙航空研究開発機構･教授)
(宇宙航空研究開発機構･主任研究員)
交付決定額(配分額)　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　(金額単位:円)
直接経費 亊I?ﾆ??合計 
平成14年度 ?bﾃ3?ﾃ??4,890,000 ??????
平成15年度 唐ﾃ????2,430,000 ??S3???
平成16年度 ??s?ﾃ??3,210,000 ?2ﾃ????
平成17年度 澱ﾃs?ﾃ???,010,000 唐ﾃs?ﾃ??
総計 鼎?????12,540,000 鉄Bﾃ3C???
研究発表
(1)学会誌等
1. Yasushi Ito, K. Nakahashi, "Surface triangulation for polygonal models based on CAD data", tnt. J.
for Numerical Method in Fluids, Vol.39, pp.75-96, 2002.
2. T. FUJITA, Y. Ito, K. Nakahashi, T.lwamlya, "Computational Fluid Dynamics Evaluation of
National Aerospace Laboratory Experimental Supersonic Airplane inAscent", Joumal of Aircraft,
Vbl.39, No.2, pp.359-364, 2002.
3. Tjoetjoek Eko PAMBAGJO, Kazuhiro NAKAHASHIand Kisa MATSUSHIMA, "An Altemate
Conflguration for a Regional Transport Airplane", Transaction of the JapanSocietyfor Aeronautical
and Space Sciences, Vol. 45, pp.94-101, 2002.
4. Hiroshi Terashimaand Kozo Fujii, "Time Accuracy of the TranSonic Viscous Flow Calculations for
the Oscillating Wings", Computational Fluid Dynamics Joumal, Vbl. 1 1, No.2, pp.225-233, 2002.
5. Susumu Teramotoand Kozo Fuji, "Mechanism of Dynamic Instability of a Reentry Capsule at
Transonic Speeds'', AIAA Joumal, Vbl. 40, No. 12, pp. 2467-2475, 2002.
6.山崎　渉･松島紀佐･大林　茂･中橋和博, "超音速機の音速域での空力最適化",日本航空
宇宙学会論文集, 51巻, 597号,pp.577-581, 2003.
7. Sun M, Takayama K, "Vorticity　production in shock diffraction", JOURNAL OF FLUID
MECHANICS, Vbl.478, pp.237-256, 2003.
8. Obayashi, S.,and Sasaki, D., "Visualization　and Data Mining of ParetoSolutions Using
Self-OrganlZlng Map", Evolutionary Multi-Criterion Optimization, Fonseca, Flemlngand Zitzler
(Eds.), Lecture Notes in Computer Science 2632, Springer-Verlag, pp.796-809, 2003.
9. Yang, ら Obayashi, S.and Nakamichi J., "Aileron Buzz Simulation UsinganImplicit Multiblock
Aeroelastic Solver", Joumal of Aircraft, Vol.40, No.3, pp.580-589, 2003.
10. Kazuhiro Nakahashi, Yasushi Ito,and Fumiya Togashi, "Some challenges of realistic　flow
simulations by unstructured grid CFD", Int. J. for Numerical Methods in Fluids, Vol.43, pp.769-783,
2003.
ll. T. Fujita, K. Matsushima, K. Nakahashi, "Aerodynamic Wing Design of NEXST-2　Using
Unstructured-Meshand Supersonic Inverse Problem", Joumal of Aircra托Vol.41, pp.1 146-1 1 52,
2004.
ii
12. Y. Ito, K. Nakahashi, "Improvement in the Reliabilityand Qualityof Unstructured Hybrid Mesh
Generation", Int. Joumal fわr Numerical Methods in Fluids, Vbl.45, pp.79-1 08, 2004.
13. K, Matsushima, T. Iwamlya, K. Nakahashi, "Wing design for supersonic transport using integral
equation method", Engineering Analysis with Boundary Elements, Vol.28, pp.247-255, 2004.
14･ M. Murayama, K. Nakahashi, K. Yamamoto, T. Iwamlya, "Simulation of Aircraftwith Changing
ControI Surface Denection at Near-Sonic Speed", CFD Joumal, Vol.13, No.2, pp.295-303, 2004,
15･ Shigeru　OBAYASHI, Daisuke SASAKrand Akira OYAMA, "Finding Tradeoffs by Using
Multiobjective Optimization Algorithms", Transactions of the JapanSocietyfor Aeronautical and
Space Sciences, Vbl.47, No.155, pp.51-58, 2004.
16. GuruP. Guruswamy, ShigeruObayashi, "Study on the Use of High-FidelityMethods in Aeroelastic
Optimization", Joumal of Aircraft, Vol.41, No.3, pp.616-619, 2004.
17. a Yangand S. Obayashi, "Numerical Analysis of Discrete Gust Response foranAircra舟", Joumal
ofAircra免, Vol.41, No.6, pp.1353-1359, 2004.
1 8. Wataru Yamazaki, Kisa Matsushima,and Kazuhiro Nakahashi, "Drag Reduction of a Near-Sonic
Ai叩lane by Using Computational Fluid Dynamics", AIAA Joumal, Ⅵ)1.43, No.9, pp.1870-1877,
2005.
19.山崎　渉,松島紀佐,中橋和博,"cFDでの抵抗要素分解手法の検証",ながれ, Vbl.24,No.5
pp.525-533, 2005.
20.石向桂一,大西直文,津田恵介, "重み付きコンパクトスキームを用いた乱流の陰的LES'',な
がれ, vol.24, No.5 pp.515-523, 2005.
21. M. Murayama, FI Togashi, K. Nakahashi, K. Matsushima, T. Kato, "Simulation ofAircraR Response
to Control SurfTace Deflection Using Unstructured Dynamic Grids", Joumal of Aircraft, Vol.42,
pp.340-346, 2005.
22. Wataru Yamazaki, Kisa Matsushima, Kazuhiro Nakahashi, "Drag Predictionand Decomposition
Based on CFD Computations", JSME IntemationalJoumal, Series B, Vol.48, pp.235-240, 2005.
23l H･ J･ Kim､ S･ Kocand K. Nakahashi, "Surface Modification Method for Aerodynamic Design
Optimization", AIAA ∫., Vbl. 43, No. 4, pp. 727-740, 2005.
24. H. J. Kimand K. Nakahashi, "Unstructured Adjoint Method for Navier-Stokes Equations", JSME
International J. Series B, Vol. 48, No.2, pp. 202-207, 2005.
25･ Hosseini SHR, TAkayama K, "Experimentalstudy of Richtmyer-Meshkov instabilityinduced by
cylindrical shock waves", PHYSICS OF FLUIDS Vbl. 17, No.8, Art. No. 084101, 2005.
26･ Hosseini SHR, Takayama K, "Implosion of a spherical shock wave renected from a spherical wall",
JOURNAL OF FLUID MECHANICS, Vol.530, pp.223-239, 2005.
27. Sun M, Saito T, Takayama K, Tanno H, "Unsteady drag on a sphere by shock wave loading",
SHOCK WES Vb1.14, No.1-2, pp.3-9, 2005.
28･ Lucia PARUSSINI, Vdentino PEDIRODAand ShigeruOBAYASHI, "Design under Uncertainties of
WingsinTranSonic Field", JSME IntemationalJoumal Series B, Special Issue on Advanced Fluid
lnformation, Vol. 48, No. 2, pp.218-223, 2005,
29･ Shinkyu JEONG ShigeruOBAYASHI, Kazuomi YAMAMOTO, "Aerodynamic Optimization
lll
Design with Kriging Modeln, Transactions of the JapanSociety for Aeronauticaland Space Sciences,
Vbl.48, No.161, pp.161-168, 2005.
30. Daisuke Sasakiand ShigeruObayashi, "EfrlCient Search for Trade-0ffs by Adaptive Range
Multi-Objective Genetic AlgoritlmS", Joumal of Aerospace Computing, Information,and
Communication, Vbl. 2, No. 1, pp. 44-64, 2005.
3 1. H. J. Kin, Y. Takano and K. Nakal1aShi, "Error Estimationand Grid Adaptation Using Euler Adjoint
′
Method", accepted for publication in J. Aircra免, 2006.
32.山崎　渉,楠瀬-洋,松島紀佐,中橋和博, "運動量理論を用いた超音速流れでの揚･抗力値
予測",航空宇宙学会論文集, 54巻, 625号, pp.82-88,2006.
33. S. Koc, H. J. Kin and K. Nakahashi, "Aerodynamic Design of Complex Configurations with
Junctions", accepted f♭r publication in ∫. AircraR, 2006.
(2)口頭発表
1. M. Murayama, F. Togashi, K. Nakahashi, K. Matsushima, K. Kato, "Simulation of Aircraft
Response to Control Surface Denection Using Unstructured Dynamic Grids", AIAA 200212940,
32nd AIAA Fluid Dynamics Conferenceand Exhibit, St. Louis, MO, June 20021
2. K. Nakahashi, F. Togashi, T. Fujita, Y. Ito, "Numerical Simulations on Scaled Supersonic
Experimental Airplane from Rocket Booster at Supersonic Speed", AIAA 200212843, 32nd AIAA
Fluid Dynamics Conferenceand Exhibit, St. Louis, MO, June 20021
3. Hiroshi Terashimaand Kozo Fujii, "Numerical Estimations of TranSonic Flutter Calculation with
the Fluid/Structure Coupling Method", 2nd lntemational Conference on Computational Fluid
Dynamics (ICCFD2), Sydney, Australia, July 2002･
4. Kisa Matsushima, Wataru Yamazakiand Kazuhiro Nakahashi, "Transonic Design ofSST", Proc. of
IUTAM Symposium TranSsonicum IV, pp.3 1 71324, September 2002･
5. Tjoetjoek Eko Pambagio, Kazuhiro Nakal1aShi, Kisa Matsushima, "FLYING WING CONCEPT
FOR MEDIUM SIZE AIRPLANE", ICAS　2002-153, Proceedings 23rd INTERNATIONAL
CONGRESS OF AERONAUTICAL SCIENCES, pp.1 53.I-153.8, 2002.
6. Fumiya TogaShi, et. al., "CFD Evaluation ofNAL Jet-Powered Experimental Airplane with Small
Rocket Booster", AIAA 2003-1 100, 41stAlAA Aerospace Sciences Meetingand Exhibit, Reno,
NV, January 2003.
7. Keiichiro Fujimoto, Kozo Fujiiand Nobuyuki Tsuboi, "CFD Prediction of the Aerodynamic
Characteristics of Capsule-Like Configurations for the Future SSTO Development", AIAA
2003-0912, 41st AIAA Aerospace Sciences Meetingand Exhibit, Reno, NV, JaJluary 20031
8. Murayama, M., Ito, Y, Nakahashi, K., Matsushima, K･, Iwamlya, T･, "Viscous Flow Computations
of Aircraftwith Changing Control Surface Deflection Using Unstructured Grids", AIAA
2003-3660, 2 1 st Applied Aerodynamics Conference, Orlando, FL, June 2003･
9. Ito, Y., Nakahashi, K., "Unstructured Hybrid Mesh Generation for DLRIF6 Configuration", 2nd
AIAA Drag Prediction Workshop, Orlando, FL, June 2003l
iv
10･ M･ Murayama･ K･ Nakahashi, K･ Yamamoto, T･ Iwamlya, uSimulation of Aircraftwith Changing
ControI Surface Denection at Near-Sonic Speedo, Proc･ of the 8th Japan-Russia Joint Symposium
on Computational Fluid Dynamics, pp･55-58, Sendai, September, 2003･
11･ WataruYAMAZAKI, Kisa MATSUSHIMA,and Kazuhiro NAKAHASHI, "Aerodymamic
Optimization of NEXST-1, SST Model at Near- Sonic Regimen, IS17-24, 17th Intemational
Sessions in 4 1 st AircraftSymposium, Nagan0, October 2003･
12･ H･ J･ Kimand K･ Nakahashi, HTraction K4ethod for Surface Modification in Aerodynamic Design
OptimizationH, F3-5, 1 7th Numerical Fluid Dynamics Symposium, Tokyo, December 2003.
13･ Koc, H･ J･ Kin,and K･ Nakahashi, uThree-Dimensional Aerodynamic Optimization Using Traction
MethodM, F2-2, 1 ヮth Numerical Fluid Dynamics Symposium, Tokyo, December 2003.
14･ Wataru　Yamazaki, Kisa Matsushima,and Kazuhiro Nakahashi, "AERODYNAMIC
OPTIMIZATION OF NEXST-1 SST MODEL AT NEAR-SONIC REGIMEN, AIAA 2004-0034,
42nd AIAA Aerospace Sciences Meeting aJld Exhibit, Reno, NV, January 2004
15･ Keisuke Sawada, NaofumiOhnishi, HNumerical Attempt for Capturing Wing Wake FlowsM,AlAA
2004-1 094, 42nd AIAA Aerospace Sciences Meetingand Exhibit, Reno, NV, January 2004･
16l Murayama, M･, Nakahashi, K･, Yamamoto, K･, Iwamlya, T･,山Simulation ofAircraftWith Changlng
ControI Surface Denection", Proceedings of the 4th Asia Workshop on Computational Fluid
Dynamics, Tbkyo, March 2004.
17･ S･ Koc, H･ JI Kin,and K･ Nakahashi, uThree-Dimensional Aerodynamic Optimization Using
Traction MethodM, AIAA-200412328, 34th AIAA Fluid Dynamics Conferenceand Exhibit,
Portland, OR, June-July 2004.
18･ Hiroshi Terashimaand Kozo Fujii, ''Effects of Number of Stores on the TranSonic Flutter
Characteristics of a Delta Wing Configurationn, AIAA2004-2234, 34th AIAA Fluid Dynamics
Conferenceand Exhibit, Portland, Oregon, June-July 2004･
19･ H･ J･ Kim･and K･ Nakahashi, uSurface Mesh Movement for Aerodynamic Design of
Body-Installation Junctionn, ICCFD3, Toronto, Canada, July 2004･
20･ H･ J･ Kin and K･ Nakahashi, uAerodynamic Design Optimization Using Unstmctured
Navier-Stokes Equations and Adjoint Method", 24th ICAS Congress, Yokohama, August 2004.
2 1･ Hiroshi Terashimaand Kozo Fujii, uInnuence of the Store on the Transonicand Supersonic Flutter
Characteristics of a Delta Wing Configurationn, 24th ICAS Congress, Yokohama, August 2004･
22･ H･ J･ Kin, SI Kocand K･ Nakahashi, HTraction Method for Aerodynamic Optimization",
Intemational Workshops on Advances in Computational Mechanics (IWACOM), Tokyo,
November 2004.
23･ H･ J･ Kimand K･ Nakahashi, "Unstructured Adjoint Method for Navier-Stokes Equations", MS305,
4th Intemational Symposium on Advanced Fluid Informationand Transdisciplinary Fluid
Integration(AFI仔TI-2004), Sendai, November 2004.
24･ Wataru　Yamazaki, Kisa Matsushima　and Kazuhiro Nakahashi, ''Drag Prediction　and
Decomposition Based on CFD Computationsn, 4th Intemational Symposium on Advanced Fluid
lnformationand Transdisciplinary Fluid Integration(AFInTI-2004), Sendai, November 2004.
Ⅴ
25･ S･ Koc, H･ J･ Kin,and K･ Nakal1aShi, ''Aerodynamic Design Optimization of Body-Installation
JunctionsM, Eト2, 1 8仇Numerical Fluid Dynamics Symposium, Tbkyo, December 2004･
26･ H･ J･ Kin and K. NakahaShi, "Discrete Aqjoint Method fわr Unstmctured Navier-Stokes Solver'',
AIAA 2005-0449, 43rd AIAA Aerospace Science Meeting and E血ibit, Reno, NV January 2005.
27･ S･ Koc, H･ J･ Kimand KI Nakahashi, uAerodynamic Design Optimization of Wing-Body
Configurationsn, AIAA 2005-033 1 , 43rdAlAA Aerospace Science Meetingand Exhibit, Reno, NV,
′
January 2005.
28･ WataruYAMAZAKI, Kisa MATSUSHIMA, Kazuhiro NAKAHASHI, uDrag Reduction in
Near-Sonic Regime Using Unstructured Mesh Methodn, 13th Conference on Finite Elements for
Flow Problems, IACM Special Interest Conference, Swansea, UK, April 2005･
29･ Wataru YAMAZAKI, Kisa MATSUSHIMA, Kazuhiro NAKAHASHI, uAnalysis of Transonic
Flow Using Drag Decomposition Method",航空宇宙数値シミュレーション技術シンポジウ
ム, Tbkyo, June 2005･
30･ Wataru YAMAZAKI, Kisa MATSUSHIMAand Kazuhiro NAKAHASHI,山Application of Drag
Decomposition Method to CFD Computational ResultsM, AIAA 2005-4723, 23rd Applied
Aerodynamic conference, Toronto, Canada June 2005.
31･ H･ J･ Kin, Y･ Takanoand K･ Nakahashi,仏Error Estimationand Grid Adaptation Using Euler
Ad-joint Method", AIAA-2005-5336, AIAA CFD conference, Toronto, Canada, June 2005.
32･ S･ Koc, H･ J･ Kin and K･ Nakahashi, ㍑Aerodynamic Design of Wing-Body-Nacelle-Pylon
Configuration", AIAA-2005-4856, AIAA CFD conference, Toronto, Canada, June 2005.
33･ Soshi Kawaiand Kozo Fujii, "Computational Analysts Of the Characteristics of Subsonic,
Transonicand Supersonic Base Flowsn, 35th AIAA Fluid Dynamics Conferenceand Exhibit,
AIAA2005-5 156, Tわronto, Canada, June 2005.
34･ H･ J･ Kim, Y･ Takano and K. Nakal1aShi, "Adjoint-Based Adaptive Mesh Refinement for Three
Dimensional Euler Analysisn, 2005 JSASS-KSAS Joint Intemational Symposium on Aerospace
Engineerlng, Nagoya, October 2005.
35･ Daigo MARUYAMA, Kisa MATSUSHIMA, Kazuhiro KUSUNOSE, Kazuhiro NAHAKASHI,
uAerodynamic design of low Boom and Low Drag Supersonic Biplanen, Second Intemational
Conference on Flow Dynamics, Sendai, November, 2005.
36･ H･ J･ Kimand K･ Nakahashi, uOutput-Based Error Estimationand Adaptive Mesh Refinement
Using Viscous Adjoint Method", AIAA 2006-1395, 44th AIAA Aerospace Science Meeting and
Exhibit, Reno, NV, January 2006.
37･ Keiichi Ishiko, Naofumi Olmishi,and Keisuke Sawada, uImplicit LES for Two-Dimensional
Turbulence Using Shock Capturing Monotone SchemeM, AIAA 20061703, 44thAlAA Aerospace
Science Meetingand Exhibit, Reno, NV, January 2006･
38･ Soshi Kawaiand Kozo Fujii, "Time-Series and Time-Averaged Characteristics of Subsonic to
Supersonic Base Flowsn, AIAA-2006-01 14, 44th AIAA Aerospace Sciences Meetingand Exhibit,
Reno, NV, January 2006.
Vl
(3)出版物
1･中橋和博, "CFD,いま何ができ次に何を目指すべきか",航空宇宙学会誌, 51巻, 599号,
pp.2-5, 2003年.
2.松島紀佐,山崎　渉,中橋和博, "スーパーコンピュータを用いた音速域航空機の空力的
研究",東北大学情報シナジーセンター大規模科学計算システム広報sENAC, Vol.37, No.4,
2004.
3･ KI Nakal1aShi, T･ Fujitaand Y･ Ito, "From One-Month CFD to One-Day CFD-Efforts for Reducing
Time and Cost of CFD-", New Developments in ComputationalFluid Dynamics NOTES ON
NUMERICAL FLUID MECHANICS ANDMULTIDISCIPLINARY DESIGN ･ VOLUME 90),
SpringeトVerlag, pp.68-80, 2005.
4･ New Developments in Computational Fluid Dynamics NOTES ON NUMERICAL FLUID
MECHANICS AND MULTIDISCIPLrNARY DESIGN･VOLUME 90), Edited by K. Fujii, K.
Nakal1aShi, Sl 0bayashi, S. Komurasaki, Springer-Verlag, 2005.
(4)　本課題に関連した博士論文､修士論文
1 I Yasushi Ito : "Unstructured Mesh Generation for InviscidNiscous Flow Simulations",
東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻博士論文､ 2 0 0 3年3月｡
2 ･ Mitsuhiro Murayama : "Study of Numerical Method forAirplane Flight Simulation
Using Unstructured Mesh CFD",
東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻博士論文､ 2 0 0 3年3月｡
3･小泉　哲平: ｢領域分割法を用いた非構造並列ソルバーの並列化に関する研究｣,
東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻修士論文､ 2 0 0 3年3月｡
4･新海　裕之: ｢GUIを用いた翼形状逆設計システムの構築｣,
東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻修士論文､ 2 0 0 3年3月｡
5 ･ Fumiya Tbgashi :以Study ofFlow Computations Using Overset Unstructured Meshes'',
東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻博士論文､ 2 0 0 3年9月｡
6 ･ Takeshi Fujita : "Study of Advanced Inverse Design System forAerodynamic Shapes",
東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻博士論文､ 2 0 0 4年3月｡
7 ･ Wataru Yanazaki : "AerodynamiC Shape Optimization ofa Sonic Plane",
東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻修士論文､ 2 0 0 4年3月｡
8･浦川　倫明: ｢移動物体周りの流れの数値計算法に関する研究｣,
東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻修士論文､ 2 0 0 4年3月｡
9.森田　雅之: ｢騒音低減のための飛行機形状に関する研究｣,
東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻修士論文､ 2 0 0 4年3月｡
10･金　東成‥ "Study ofNumerical Method丘,∫ Flow Computations using High･Density
Mesh",
Vll
東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻博士論文､ 2 0 0 4年9月｡
1 1. Yoshihiro Yamaguchi : "Predictions of Flow Separation by Compressible
･Incompressible Uni丘ed Scheme",
東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻博士論文､ 2 0 0 4年9月｡
12. Kazuhisa Chiba : "High･Fidelity Multidisciplinary Design Optimizationfor Aerospace
Vehicle",
′
東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻博士論文､ 2 0 0 5年3月｡
13.木暮　巧: ｢非構造格子法を用いた二次元多要素翼の空力解析について｣,
東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻修士論文､ 2 0 0 5年3月｡
14.塩川　将史: ｢航空機高揚カデバイスの数理モデルとCFD設計｣,
東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻修士論文､ 2 0 0 5年3月｡
15.高野　克倫ノ: ｢Adjoint法による数値誤差評価を用いた解適合格子法｣,
東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻修士論文､ 2 0 0 5年3月｡
16. KOC SALIM : "Aerodynamic Shape Optimization Method for ComplexAircraft
Con丘gurations'',
東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻博士論文､ 2 0 0 5年9月｡
17.高橋　俊: ｢重合非構造格子法を用いた非定常流れの数値計算｣,
東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻修士論文､ 2 0 0 6年3月｡
18.丸山　大悟: ｢複葉型超音速輸送機の空力成立性に関する研究｣,
東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻修士論文､ 2 0 0 6年3月｡
19.大塚　浩史: ｢地球シミュレータを用いた航空機周りの大規模流体計算に関する研究｣,
東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻修士論文､ 2 0 0 6年3月｡
20.大沼　奨: ｢再使用宇宙輸送機に関する遷音速域でのCFD解析｣,
東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻修士論文､ 2 0 0 6年3月｡
2 i. HaruknNakayama : "Study ofAerodynamic Optimization for Multi-Element Airfoil",
東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻修士論文､ 2 0 0 6年3月｡
(5)研究会開催
1. 2002年4月､日本航空宇宙学会年会講演会
オーガナイズドセッション｢音速近くの流れ｣
2. 2003年4月21-24日,長野県南佐久郡南牧村野辺山
でhe Sixth lnternational Nobeyama Workshop on the New CentuⅣ of Computational
Flllid Dynamics.
3. 2003年9月24日～26日､宮城県仙台市
The Eighth Japan-Russia Joint Symposium on Computational Fluid Dynamics, -
New Evolution of CFD for Advanced Science and Engineering --･
Vlll
研究成果による工業所有権の出厳･取得状況
なし
研究成果
2002年から2005年までの4年間にわたって､標題のような研究を行った｡その成果を
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第1章序論
1-1音速近くの流れの課題
2001年3月未にボーイング社は､マッハ数0.95-0.98で巡航飛行する新しい
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旅客機(ソニッククルーザー)を発表して航空関係者を驚かせた(図1) ｡
般に遷音速旅客機の巡航速度は0.85が最大であり､それ以上の音速近くのマッ
ハ数では抵抗が急激に増えるため､経済性が優先される旅客機では高遷音速域
で巡航することを通常は考えなかった｡唯一､ボーイングとNASAが1990年
代に$1680M (2000億円)を投じて行ってきた超音速旅客機研究において､ソ
ニックブーム問題を避けるために大陸上ではマッハ0.95で巡航することを考え
ていた｡ 200 1年に提案されたボーイングのソニッククルーザー案(図1)
は､この超音速旅客機プロジェクトでの遷音速域での研究成果を用いたもので
あろう｡
図1-1. 2001年春にボーイングから発表されたソニッククルーザー概念図1)
本研究は,上記のソニッククルーザーの発表に触発されてスタートしたもの
である.しかしながら,音速近くの流れの研究が国際的にもこれまで余り行わ
れてこなかったことにも気づかされた｡強い非線形性のために理論解析も困難
であり､空気力学関係の書籍でも音速近くの流れを詳しく記述したのは見あた
らない｡航空機設計で不可欠なツールとなっている数値流体力学でも､計算法
として音速点の取り扱いの議論が積み残されており､かつ翼面上で衝撃波と境
界層との強い干渉のために計算結果の信頼性が他の速度域に比べ劣る｡理論解
析と数値流体力学を組み合わせた逆解法による翼設計手法でも､その適用が難
しい速度域である｡高遷音速域では翼面上の衝撃波発生位置に胴体形状も大き
く影響するため､胴体をも含めた完全3次元設計を多用せざるを得ず､現行の
′
遷音速機のための空力設計手法では非力である｡
実用上では､音速近くの流れの飛行はフラッター問題がより厳しくなること
が予想される｡舵角応答と姿勢制御も衝撃波と境界層の干渉のために古くから
問題になっている｡特に極超音速から戻ってくる宇宙往還機の遷音速域での不
安定性は､その現象の解明と制御法の考案が待たれている｡更に､弱い衝撃波
の挙動は新幹線のトンネル通過時にも騒音を引き起こしているように､未解明
な点も多々ある理学的･工学的にも興味深い研究課題である｡
音速近くの流れは学問的に興味深いものであるとともに､工学的にも今回の
ソニッククルーザー案の出現で重要かつ未開拓な速度域として注目されるよう
になった｡ソニッククルーザー案が商業的に成立するかどうかも空力的課題の
克服に大きく関係しており､国内でも音速近くの流れの解明および設計等を通
しての流れの制御に関する研究を急ぎ立ち上げる必要性がある｡
1-2本研究の日的
本研究では､マッハ数が0.9-1.2の高遷音速域を中心に､亜音速と超音速域
の混在する遷音速域､弱い衝撃波を含む流れ等に関し､その解明と制御を目的
として以下の項目に関する研究を進める｡
①高遷音速域での強い衝撃波･境界層干渉を伴った流れの三次元数値計算
法の研究､
②高遷音速域での全機形状の空力最適設計法の構築､
③音速飛行機の解析と空力最適設計､
④高音速域における不安定性現象の解明と制御､
⑤弱い衝撃波挙動の解明､
⑥その他､高遷音速域の空力研究｡
高遷音速域の流れの解明と制御(翼設計等)には数値解析が不可欠であり､
まず上記の①および②は数値計算アルゴリズムに関する研究である｡衝撃波･
境界層干渉流れを精度良く計算するためのアルゴリズムや乱流モデルの検討､
また3次元計算のキーテクノロジーである格子生成も既開発のソフトの改善を
行う｡また､航空機のCFDで常に精度が問われる抵抗係数の算出方法について
2
も新し方法の導入を進める｡
②の空力最適設計法では､直接法および逆設計の両方についての開発を進め
た｡高遷音速域では発生する衝撃波の位置が物体形状の微妙な変化で大きく変
わることがある｡従って､高遷音速域での航空機空力最適化については翼だけ
の最適化は胴体の影響をも加味した全機形状での扱いが必要となる｡計算効率
の点からはアドジョイント法を用いた直接設計法の開発が不可欠である｡また､
様々な自由度を与えた最適化では遺伝的アルゴリズムも効果的である｡圧力分
布を指定して形状を求める逆解法は衝撃波位置を設計者の意図で制御できるた
めに重要な技術である｡
航空機では如何に揚抗比を大きくすることが最重要琴題であるが､ボーイン
グの提案するソニッククルーザーは､音速にごく近い飛行速度に存在する揚抗
比のスイートスポットを利用すると言われている｡ ③ではこの事を数値計算で
確認するとともに､さらに高効率な音速機の実現のための機体形状を①､ ②で
開発したツールで行うものである｡
課題④では､音速域で生じる飛行不安定性に関連した現象のCFDによる研究
である｡遷音速域での衝撃波と境界層や判流との干渉は流体物理としても興味
深く､工学的にもその制御が重要な課題である｡また､新幹線がトンネル突入
時に発生する空力音は弱い衝撃波発生が原因であるとされている｡この現象以
外にも弱い衝撃波は未解明な分野であり､ ⑤ではその弱い衝撃波の挙動を数値
計算および実験研究で調べるものである｡
1-3本報告書の構成
本研究課題の研究においていくつかの世界的に誇れる成果が得られている｡
しかし､それらを総て記述するにはかなりのページ数を必要とするため､ここ
では本研究課題において開発されて根幹要素をごく簡単にまとめ､詳細な内容
については主要な発表論文を添付することで代用することとした｡
参考文献
1) http ://www.boeing. com/Commercial/news/200 1/photorele ase/q2/photo_rele a
se_0 10426a.html
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第2章音速近くの流れのCFDアルゴリズム
および空力最適設計法の研究
2-1.はじめに
｢cFDが怒涛のごとく押し寄せてきた｣ ､というのは20年ほど前に年輩の
流体力学研究者から出た言葉である｡確かに何百年ものあいだ紙と鉛筆､そし
て風洞実験で行われてきた流体力学研究に､スーパーコンピューターという｢飛
び道具｣を持-'Jて乗り込んで来た数値流体力学(CFD - tomputational Fluid
Dynamics)はこの3 0年ほどの間に飛躍的に進展し､今日では流体力学研究で
不可欠な手段ともなっている｡航空宇宙分野はその発展の牽引役を担ってきた
が､そのお陰ですでに翼や機体形状あるいはエンジン要素の空力設計にCFDは
欠くことのできない道具になっている｡
我が国でも､故三好甫氏の強力な指導のもとにスーパーコンピューター開発が
早くから行われて国立研究所や主要大学に導入され､かつアルゴリズム研究も
科学研究費重点領域などに支援されて8 0年代に大きく進展した｡そして最近
では､欧米に遅れをとった我が国の航空機開発において優位性をCFD等の計算
技術に求める意見もしばしば聞かれるようになった｡
既にかなり成熟したと言われるCFDでも音速近くの流れについては未だ様々
な課題を抱えている｡衝撃波と境界層の干渉が流れを特性付けるため高精度解
法や乱流モデルの改善が不可欠である｡また､形状に微妙な変化が衝撃波発生
位置を大幅に変えるため､ 3次元場における計算格子の生成についても精度が
求められる｡また､空力最適設計においても3次元形状を扱う必要があり､そ
のための形状修正法から最適設計法などの様々な研究課題が残されている｡
この章では､ ｢音速近くの流れの解明と制御｣の研究遂行に不可欠な数値流
体力学の高度化に関する研究内容を簡潔にまとめる｡
2-2.汎用CFDソフト(TASコード)の開発と高度化
本研究の代表者は､非構造格子に基づく汎用のCFDソフトを1 9 9年代初頭
から開発を行ってきた｡特に､ 1 997年度～1 999年度に文部省科学研究
費(基盤研究B)の補助を受けて行った｢非構造CFD解析ツールの構築と有用
性検証｣により大きな進展をみた｡
このCFDソフトを更に改良を進め､格子生成(表面格子生成､空間格子生成)
からEuler/Navier-Stokesソルバーまでの一式をTASICOde (竺okoku University
基erodynamiC墨imulation-Code)【1]と名付け､広く関係研究者･機関で使えるよ
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うに整備した｡現在､東
北大学内の研究室の他に
JAXA､航空機メーカー､
海外の大学等で活用され
ている｡
mS･codeでは､三次元
物体周りの流体計算にお
いて､ CAD出力から表面
格子生成､そして空間格
子生成までを効率良く､
かつ形状に忠実に行うこ
とを可能にしている｡従
図2･1. TAS-code (TohoknUniversity Aerodynamic Simulation Code)による
NAL実験機打ち上げ形態のElller計算【2】
采の計算法では格子生成に数週間から数ヶ月も要していたが､格子生成コード
の開発により図2-1に示すように飛躍的に作業時間が短縮された｡これは特に
音速近くで飛行する機体周りの数値計算､最適設計には重要である｡
計算時間についても､並列計算を導入することで飛躍的に短縮されている(図
2･2) 0
.･/　~--` _･ /. _　　　　　　　　　./.:∴L
Case 磐Vﾖ??#ofnodbs ??ｧFW&?柳??achine 埜?7V末誦F蒙R?
]PE ???ﾆVﾂ?
ONERAM6 鉄?ﾔ"?34,621 ?ﾃ??SGⅠOrigin ?V?W'2?5minutes 
RegionalJet 泥t"?.2million ?ﾃ??NECSX-4 ??F?2?.5hours 
ONERAM5 ??%?6.7million ????NECSX-7 棉vVVｲ?6bours 
Racingcar ?繖t"?.5million ????NECSX-7 ?F?2?0hours 
図2-2.並列計算機による計算時間短縮の効果
計算精度については､ 2003年におけるAIAA Drag Workshopに参加して遷
音速の航空機周りの流れの計算を実行し､他の参加者や実験値と比較すること
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で検討した｡このWorkshopの結果､ TAS･Codeについては実験値や他の参加
者の結果に比べて抵抗係数で0.005程度も高い値を出していることが分かった｡
そのため､ 2003年から2005年にかけて精度改善のための高精度再構築法等の
修正､検証を進めた｡また､抵抗算出法について､従来の表面圧力積分を用い
るものとは別に､空間積分から算出する方法を開発し､それを用いて数値計算
誤差の評価を行った｡
以上の精度検証において明らかになったことは以下のとおりである0
(1) TAS-codeのソルバーについては､他の非構造格子汎用ソルバーに比べて
精度的には遜色無いことを確認した｡
(2)リーMUSCL等の解再構築法の導入により若干の精度改善が可能である｡
(3)空間積分に基づく抵抗分解法は発生抵抗の成分評価が可能となり､また数
値計算誤差も定量的に算出できる｡このことで､比較的粗い格子での計算
でも高精度な抵抗推定が可能となる｡
以上の検討と平行して計算精度における格子の質の評価を進めた｡つまり､
格子として内製のものの他にAIAA Workshop内で用いられた格子も用い抵抗
係数の比較を行った｡その結果､ TAS･code内の空間格子生成に問題があること
が明らかになった｡
内製格子生成はデローニー分割法を用いて代表者のグループ内で開発したも
のであるが､コード作成時からの懸念として､空間内における格子の粗密制御
が困難であることであった[31｡そのため､物体近傍では細かな格子でも外部境
罪-と急激に粗くなる｡航空機のような外部流では近傍場が重要であるものの､
抵抗分解解析を実施したところ､機体から少し離れた領域でも格子の粗さによ
り数値計算誤差が発生していることがより明らかになった｡
航空機空力設計において抵抗を正確に算出することは非常に重要である｡上
記の格子生成法の改善､およびソルバーにおける解再構築法の改善等は本研究
課題終了後も更に進める必要があろう｡更に高精度を狙うために､離散ガラー
キン法等の新しい計算法の研究も本研究課題遂行中で始まった｡また､格子細
分化法についても新たなアプローチでの研究成果が出始めた｡今後の展開を期
待したい｡
2-3.空力設計ツールとしてのCFD
航空機空力設計においてはCFDに､空カデータ取得よりも､より高性能な形
状を生み出すことにより期待が高い｡特に遷音速翼型では､ごく僅かな形状変
化が衝撃波の発生やその位置を変化させるため､ CFD無くしては設計できない
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までになっている｡ここでは､逆問題設計と順問題設計について､それぞれに
ついての適用例を中心に紹介する｡
2-311逆解法
逆問題設計は､例えば主翼の設計の場合､
設計者が目標とする表面圧力分布を与え､
その圧力分布を満たす翼断面形状を求める
方法であり､高梨の方法[4,5]として知られ
る残差修正法が広く用いられている｡これ
は､初期形状から出発し､現在の形状での
圧力分布と目標圧力分布を比較し､ 2つの
圧力の差(残差)を得る｡そして､この残
差を境界条件として逐次修正のための逆問
題を解いて形状修正量をもとめ､翼形状を
更新する｡この手続きを､残差が十分小さ
くなり収束するまで反復する方法である 図2-3.逆設計法の手順
(図2-3)0
航空機の主翼設計では､揚抗比を最大にすることが最終目標である｡しかし､
一方ではサイズ､構造､あるいは工作上での制約が多い｡その中での最適化に
は経験ある設計者が意図した形状
操作を行うことを許容することも
重要である｡
図2-4は逆解法を200席程度の
BWB (Blended Wing Body)機の
空力設計に用いた例である【6]｡
BWBは､本来は超大型機を可能に
するために考えられた機体コンセ
プトであるが､エンジン装着位置に
よる低騒音性等の利点から､中型機
でも空力的に成立しうるかを逆設
計を用いて検討した｡このサイズで
は､翼内の客席高さを少なくとも2
m確保することが設計上の最も厳
しい制約条件となる｡また､遷音速
飛行時には"厚い"胴体部で衝撃波
が生じやすい｡旅客機としてのサイ 図2･4･逆問題設計による200席クラスBWB機
の設計(色は圧力分布)
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ズと衝撃波発生を避ける厳しい設計が要求されるが､逆設計法は設計ループを
他の設計法に比べて短時間で回すことができるから､厳しい制約条件下でも設
計者の意図を反映した設計が可能であることが利点である｡
一方､逆設計法は圧力分布を如何に与えるかが問題となる｡与えた圧力分布
が望む最適な分布であるかどうかは分からない｡さらには､その圧力分布を満
たす形状が存在するかどうかも保証がない.その点､以下の最適設計法は､最
終目標である揚抗比最大などの目的を与えることで形状を求めることができる｡
2-3-2勾配法
勾配法は､例えば航空機の揚抗比を最大にするような形状を求める問題の場
合､主翼などの形状の修正が目的関数である揚抗比にどのように影響するかの
感度を調べながら､揚抗比最大になる形状を求める方法である｡山登りで最も
勾配の大きな方向を選んで進むことで､最短距離で頂上を見つけることに喰え
られる｡感度解析には随伴方程式を解く方法が良く用いられる｡これは定義数
(設計変数)は多くても基本的に問題なく､比較的高率的な方法である｡勾配
法は､局所ミニマムに収束する可能性大であることが指摘されているものの､
実機空力設計に対する実用的なアプローチとして応用が広まりつつある｡
本研究課題では､非構造格子ソルバーTAS･codeと組み合わせて主翼最適化や
多要素翼最適化[71-の適用を行った｡特に翼下にエンジンを搭載する形態では､
翼とエンジンナセル間の狭い領域で衝撃波が発生しやすいが､これを勾配法に
よる最適化で除くことが可能となった｡最適設計結果を詳細に調べると､翼下
面とエンジンナセルに挟ませる領域でチャネル流れを形成しているが､その部
分での流れ方向の流路断面をできるだけフラットにすること､等の重要な知見
をえることができた｡これはMHIが中心となって2003年から開始した環境適
合型小型ジェット旅客機の空力最適化にも大きな貢献となっている｡
図2-5.エンジン搭載部分の最適化による衝撃波発生の抑制
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2-3-3進化法
進化法は､遺伝的アルゴリズムに代表されるように､様々な形状から優位な
ものを選びながら進化を進めていく手法であり､勾配法のような感度計算は不
要であることから適用範囲は広い｡また､勾配法は局所解に陥り易いのに対し､
進化法は大局的な最適解の探索に向いていると言われている｡さらには､多分
/
野最適化(MDO)に適しているo　しかしながら､この方法でも形状定義が問題
であり､かつ定義関数(設計変数)を多くすると計算負荷が飛躍的に増大して
しまう欠点がある｡その問題の解決策も研究が進められている｡
本研究課題では､特に音速近くで飛行する旅客機を目指した音速機の空力最
適設計に遺伝的アルゴリズムを適用した[8】｡マッハ0.98.での圧力抵抗を目的関
数とし､これが最小になる形状を求める｡制約条件は､揚力係数仇を0.26に
固定､翼の体積も一定に保つ｡設計変数は､翼断面を10変数で定義し､スパン
方向に6断面､さらに各断面でのねじり角も加えて計66変数を用いる｡各世
代の個体数は3 0､ 70世代の進化計算を行った｡結果として､最終的に37カ
ウント(1カウント=0.0001)の抵抗係数の低減､ 〟刀にして1 3%程改善して
いる｡この詳細については第3章に記載する｡
この最適化計算では､ 2100機の異なった形状のEu.ler計算を実行している｡
1ケースがNEC SX-7でも1時間程を要するため膨大な計算時間を費やした｡
このことが進化的計算の唯一最大の欠点でもある｡一方､アルゴリズムの単純
さ散に様々な目的関数を組み合わせて行うことが可能で､多目的最適化の強力
なアプローチとして盛んに応用研究が行われている最適化法でもある【9】｡
0.7　　　　0.9　　　　1.1　　　1.3　　　1.5
Mach number
図2-6. CL=0.26でのDragBucket
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図2-7.衝撃波面の可視化結果
参考文献:
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Experimental Supersonic Airplane in Ascent Using CFD'', J. AircraR, Vol. 39,
No. 2, pp. 3591364, 2002.
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Conference on Numerical Grid Generation in Computational Field
Simulations, pp.229･238, 1996.
【4】 S. Takanashi, "Iterative Three･Dimensional Transonic Wing Design
Using Integral Equations," Joumal ofAIzICTah, Vol.22, No.8, pp.655-660,
1985.
[5] K. Matsushima, S. Takanashi, "An Inverse Design Method for Wings
Using Integral Equations and Its Recent Progress," Notes on Numerical
Fluid Mechanics Volume 68, pp.179-209. 1999.
[6] T. Eko Pambagjo, K. Nakahashi, K. Matsushima, "AnAlternate
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本航空宇宙学会誌解説記事, 2004年9月｡
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第3章　音速機の空力設計
311.はじめに
｢より速く｣というのは人々の航空機-の要望の一つである｡速い航空機と
してまず頭に浮かぶのはコンコルドのような超音速機である｡しかしながら､
超音速機はソニックブームやオゾン層破壊といった環境-の悪影響やエネルギ
ー消費の低効率といった難しい問題を抱えている｡このような環境やェネルギ
-問題の解決が必要な超音速機の代わりに近年､革新的な航空機として乗客200
人クラスの音速機の研究が米国ボーイング社などで行われた[1]｡遡って､ 50年
代や70年代にも音速付近で航行するための翼型や航空機の研究が行われたこと
もあった[2,31｡音速機とは巡航速度がマッハ0.95-0.98の旅客機であり､現在
就航している遷音速旅客機より15%程度高速となる｡この高速化の飛行時間短
縮により､機体の運用効率が増すため､航空会社にとっては航空機保有台数が
少なくてすむというメリットがある｡
音速付近の流れは衝撃波の挙動が複雑で､優れた空力性能を得るためには衝
撃波の制御が重要となってくる｡そのためには､実際的な形状で高精度の大規
模流れ解析計算を行った上で空力形状の最適化を行う必要がある｡本研究では
このような複雑な現象下での空力最適設計を､形状選択手法として遺伝的アル
ゴリズムを､また､流れ解析手法として非構造格子CFDのTASコード【4,5]を
用いて行う｡両者を計算機上で有機的に連携させて空力最適化を試みる｡
遺伝的アルゴリズムは､シミュレーションによるパラメトリックスタディを
多数回(通常数百回から数千回程度)行うことが本質であり､計算負荷が非常
に大きい｡本研究では､東北大学情報シナジーセンターのスーパーコンピュー
タ　SX-7を用いることで効率的に短期間で衝撃波による抵抗を低減する形状を
得ることが出来た｡以下､この形状最適化の手法や過程について､パラメトリ
ックスタディのための効率の良い並列JOB構成法を含めて述べる｡また､基本
(初期)形状と最適化後のそれぞれの形状周りの流れ場を可視化し比較すること
で､抵抗低減の物理的メカニズムについての解析を行う事が出来た｡その具体
的手法についても述べる｡
3-2.最適化
3-2-1基本形状
基本形状は航空宇宙技術研究所(現宇宙航空研究開発機構)で開発された超
音速実験機NEXST･1【6,7]を用いる｡以前の研究により､音速域でのEuler計算
の妥当性やNEXST･1モデルの音速機初期形状としての有効性等を確認してい
iFl
るので【8,9]､それを踏まえた上で主翼形状の空力最適化を行う｡ Fig. 3.1に基本
形状(Baseline)及び､計算のための座標系とある平面内での空間格子を示す｡加
えてFig. 3.1には基本形状航空機がマッ- 0.98で航行した際の流れ場の圧力分
布も示されている｡翼の復縁に衝撃波が停留しているのが分る｡
Fig.3.1 NEXST-1 Geometryand Pressure Contour at Moo = 0.98.
3-2-2最適化問題定義
最適化はNEXST-1主翼形状に対して行う｡形状最適化問題の定義をまとめる
と以下のようになる｡
･設計変数:翼断面形状と捻り角の修正(計66変数)
･目的関数: M∝,-0.98での圧力抵抗係数cDPの最小化
･制約条件:揚力係数cL-0.26､翼平面形固定､主翼の内部体積一定
形状をコントロールする設計変数をFig.3.2に示した｡主翼は左右対称であるの
で､片側の半スパン形状で考える｡ 15%位置までは胴体で覆われているので､
それより外側の6つのスパン断面を選択する｡翼面上の黒い線分で示されてい
るのがその位置である｡最も外側は100%半スパン位置であるTipとなっている｡
選択したスパン位置の翼断面形状(Fig. 3.2の一点鎖線で抽出した形状)を10個
の自由設計変数で変化させる｡このとき翼型前縁と復縁は固定である｡更に捻
り(Twist)角を変化させるための設計変数を1個定義しているoつまり､各翼断
面に11個の設計変数があり､断面数が6つであるので､設計変数は66となる｡
選択したスパン断面以外の場所の断面形状はスプライン関数補間で決定してい
る｡
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Fig. 3.2　Design Parameters.
3-2-3最適化手法
音速域における空力最適化では､強い非線形性が想定されるため､勾配計算
を必要としない遺伝的アルゴリズムを最適化手法として採用した[10]｡遺伝的
アルゴリズムでは設計変数を任意に変化させた候補をいくつか(通常数1 0)つ
くり､その個体の性能(目的関数の値)をシミュレーションで決定する｡目的関
数の値のより良い個体を選び､それらをブレンドして次の世代の候補を作成し､
再び各個体に対しシミュレーションを行う｡このような処理を反復することで
性能の悪いものが淘汰され最終的に最適解が残るわけである｡この手法の特徴
は､シミュレーション回数が個体候補数(数1 0)×世代数(数10)となり､計
算負荷が大きい事である｡特に､本研究における流体計算の場合は1個体のシ
ミュレーションに､ SX-7スーパーコンピュータを利用して約1時間かかる｡こ
れは､非粘性のEuler方程式を解く計算のばあいである｡粘性の考慮を入れた
Navier-Stokes(NS)計算では境界層の解像度を保証する細かい格子を用いなけれ
ばならないため約20時間かかる｡実際の流体挙動を記述するNS計算で各個体
の性能評価を行うのが理想的ではあるが､現状の計算機資源では現実的ではな
い｡本研究では､境界層の効果が最適化に与える影響は少ないと考えられるの
で[8,9]､最適化過程における性能評価シミュレーションにはEuler計算を用い
る｡ただし､最終的に最適化された形状に対しNS計算を行い､最適化の信頼性
を確認する｡
3-2-4最適化計算の並列化
遺伝的アルゴリズムにおける進化計算では候補集団の個体数を30とし70世
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代の計算(計2100回の流れ場のシミュレーション)を行った｡その結果､後述
するように25%に達する大幅な空力性能の向上が図られた｡この進化計算を経
済的に進めるため､各世代における各個体の性能評価シミュレーションを並列
に行い計算機利用の効率化を図った｡簡単な考え方ではあるが､その効率的利
用法について本節で述べる.-
本最適化の過程で行った並列計算は､実行されるプログラムを並列化するの
でなく､単体のCPU仕様のプログラムを並列に複数のCPUで稼働させるもので
ある｡計算条件を変化させてデータを収集するパラメトリックスタディや本研
究のような進化計算における各世代の個体評価を効率的に且つ自動的に行うた
めの方法である｡ Fig.3.3に概念図を示す｡
単体仕様のプログラム名をMSIMULATION"とする｡並列実行を実現するには
まず､ MsIMULATION"のプログラム実行を駆動するマスター(制御)部分と､その
マスターから駆動されるスレーブ的な門sIMULATION''実行部分からなるJOB投
入のマクロ的な枠組みを作成する｡各cpUで稼働する"SIMULATION"にはそれ
ぞれ異なった識別子を持った､入力･出力ファイル､さらには計算条件などの
パラメターフアイルを割り当てなければならない｡ ''SIMULATION"プログラム
に､稼働させるシミュレーション条件のあった適切な各種ファイル名を設定す
るための処理を書
き加える必要があ
るが､これらの処理
は簡単に行える｡
例えば10並列で
行った場合､進化計
算の1世代分の個体
性能評価Euler計算
が3時間で終了する｡
これを単体cpUで処
理した場合は30時
間かかる｡実際問題
として待ち時間な
ども考慮すると､並
列計算によるスル
ープットの効率向
上は多大である｡
単一CPU
複数CPU　並列実行
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Fig･ 3･3 Outline ofParallel Simulation Job Processlng
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3-2-5最適化の過程
Fig. 3.4に最適化の開始から終了まで､最適化の目的関数である抗力係数値の
変化の履歴を示す｡各世代30個体のもつ抗力係数値の平均､最大､最小値をプ
ロットしている｡
初期Baseline形状の抗力係数値を太い実線で示している｡世代を重ねるごと
に目的関数の最小化が進行している藤子がわかる｡ 70世代付近で最小値の変化
がなくなり､平均値と最小値が同等になってきたので､ 70世代で最適解に収束
したと見なした｡
本最適化においては可視化ツール等も積極的に活用し､最適化プロセスの状
況の観測を行なった｡例えば､次節で解析するShockFunctionという関数を基に
した衝撃波可視化図(Fig.3.7参照)などである｡最適化の進行に伴い､外翼の
衝撃波が消失していく様子が確認できた｡
0.026
0.024
0.022
♂ o･020
0.018
0.016
0.014
10　　　20　　30　　40
Generation
5 　　　60　　　70
Fig･ 3.4　History ofOptimization Process.
3-3.最適化結果
3-3-1空力性能
Table. 3.1に最適化による空力性能の向上についてまとめた｡初期値である
Baseline形状における空力性能値と比較した｡また､その比較は､ Euler計算と
NS計算の両方で行った｡揚力係数(cL)一定の下で抗力が37 Counts(0.0037)演
少した｡
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Table. 3. 1 The Aerodynamic Performance of Initialand OptimalAirplanes
mpg
volume
Evaluation A･OA･ CL CDP CDf Lm
Euler　　　3.480　0.26　0.01855　　　　　　　14.82
Beseline　　1. 000
N3　　　3:460　0.26　0.01965　0.01078　8.56
0.01481
4.020　0.26　　　-37
counts
17.56
Optima1　1. 003
0.01596
NiS　　　4.240　0.26　　-37　　0.01093
cotlntS
9.68
+13.1%
3-3-2　抵抗低減についての考察
今回の最適化を通して､低抵抗の翼設計の指針を得るため､抵抗が低減した
メカニズムのついての考察を行った｡まず､形状の変化について､ Baselineと最
適化後の形状を比較する｡ Fig. 3.5は､主翼上面の等高線を描いたものである｡
最適化により翼面上の凹凸が顕著になっている｡このように凹凸をつけること
で圧力波の圧縮と膨張が効果的におこるようにし､ 3次元的に衝撃波を緩和する
ことで造波抵抗を減少させている｡外翼部の2つのディップにより衝撃波が等
エントロピー的な圧縮波に弱められていることが､ Fig. 3.7の衝撃波関数の可視
化図を合わせて見ることによりわかる｡
Optimal
Bas d止Ie
Fig. 3.5 Contour Maps of the Height of the Wing Upper Surface
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Fig･ 3 ･6 TwistAngle Distribution in the Span-wise Direction.
Fig･3･6より､最適形状では翼端付近で捻り角が負になり､より捻り下げの効い
た形状に進化している事がわかった｡また､この捻り下げの効果で､外翼部分
では､上面のクレスト位置が後方に移動することでの推力増加が顕著であった｡
Fig. 3.5からは､正のキャンパーが効いた形状に進化している事がわかる｡つ
まり､キャンパーを増大させることで揚力を得､そのトレードオフで､実質的
な翼の迎角が減少するように捻り角分布が変化しているといえる(Fig.3.6参照)0
この迎角の減少も抗力低減に寄与している｡
次に現象の観点から衝撃波の挙動を調べ､抵抗低減のメカニズムを考えてみ
るo Baseline形状と最適化形状で発生する衝撃波を関数Fshock -(V･∇p)V(a･E∇pl)を
用いて数値化し[11]可視化する｡ここでVは速度ベクトル､ ∇Pは圧力の勾配､
aは音速であるo Fshock -1なる等値面を可視化したものがFig.3.7 (第2章でも表
示)である｡最適化形状においては､設計により外翼の衝撃波が消失している
様子が確認できる｡
Fig･ 3 ･7 Visualization of Shock Locations Using a Shock Function.
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Fig. 3.8 Visualization of Compression Region at 40% Semi-spanStation.
Fig. 3.8は40%セミスパン断面内での関数Fshockの等高線分布である｡圧縮波と
なってノいる部分のみを描いている｡最適化された翼面からは弱い衝撃波が広範
囲に渡って生成されている様子がわかる｡つまり､衝撃波の上流領域で等エン
トロピー的な圧縮を起こすことで､発生する衝撃波を弱め､抵抗低減に至ると
いう事がいえる｡
3-3-3最適化結果の有効性検討
今回の最適化は､マッハ数-0.98の単一設計点で行った｡最適化の有効性を
確認する目的で､マッハ数に関するオフデザイン特性と粘性効果の影響に関す
る調査を行った｡
まず､オフデザイン特性についてFig.3.9にしめす｡揚力係数0.26としてマッ
ハ数を変化させて抗力係数をプロットしたものである｡本研究の最適化により
遷音速域(マッハ数0.7-1.2)全般にわたって抗力が低減されたことが確認された｡
+ITl 友??g?蒙??m･???
:/r′ 
◆- l 
ト 
:./ 亦??
~＼1ト､ 凵?+.J 鳴??
l l ?I l i 
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Fig. 3.9 Drag Bucket at cL =0.26.
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Fig･ 3･ 1 1 Cp Distribution at 40% Semi-spanStation by NS Simulation.
次に､粘性の影響が局所的で線形的である事を示す｡ Fig.3.10とFig.3.11に､
初期形状と最適化形状が実現する表面Cp分布を比較したグラフを示す｡濃い線
が最適化された形状に関するもので､薄い線が初期形状である｡これらのグラ
フは､ 40%半スパン位置でのものであるが全てのスパン断面で傾向を代表する
ものである｡ Fig･ 3･10がEuler計算による比較､ Fig. 3.11がNS計算による比較
である｡最適化による圧力分布変化の傾向は両計算結果でよく一致している｡
破線で囲んだ垂直(に近い)衝撃波にNS計算とEuler計算の定量的な差が見られ
るのみである｡NS計算結果は境界層の影響で衝撃波が弱められている｡しかし､
最適化による相対的な変化量はTable.1の結果からもわかるように､ EulerとNS
の両者で差がないと考えられる｡以上より､ Euler計算を用いた本手法による最
適設計の総合的な有効性が確認されたといえる｡
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3-4.緒論
本研究ではNEXST-1モデルを初期(Baseline)形状として､66個の設計変数を用
いた大きな設計空間内で主翼形状の空力最適化を音速域で行った｡最適化手法
は遺伝的アルゴリズムである｡また､空力性能の評価は非構造格子CFDコード
"TASコード"を用いて行った｡特に主翼の断面形状に注目して最適化を行った｡
′
マッハ数0.98とし､揚力一定の拘束条件の下､ L/Dの向上を目的とした最適化
を施した｡ 70世代後の最適解を得ることが出来､ L/Dの25%程度の改善が可能
となった｡この最適化を通して､以下の成果が合わせて得られた｡
計算機ツールに関して､
1.東北大学情報シナジーセンター並列計算機sx-7を利用して､パラメトリッ
クスタディシミュレーションを効率的･経済的に実行する枠組を作成した｡
2.空力形状最適化による形状変化が流れ場の物理現象とどう連携しているの
かを明らかにするための解析方法を提案した｡その一例として､波動(衝撃波)
抵抗低減過程の監視のため衝撃波関数を用いた可視化による解析法を提案し
た｡
高遷音速域における空力性能の優れた翼形状の一般的条件の手がかりとして､
1.翼断面形状のキャンパーを大きくし捻り角を減少させる事で下面(高圧面)
クレスト位置を前方に寄せて下面の推力を増加させる｡
2.同様に､捻り角を減少させる事で上面クレスト位置を後方に移動させ､上(低
圧面での推力を増加させる｡衝撃波が後縁付近にある場合に有効｡
3.衝撃波上流で等エントロピー的な圧縮がなされる様に形状を設計する事に
より衝撃波の強さを弱めて造波抵抗の減少を図るべきである｡
といった知見を得た｡
また､このような形状変化が非設計点での性能を向上させることも確認した｡
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第4章　音速域における衝撃波の挙動解明と制御
4-1　はじめに
地球大気圏-の再突入する人工衛星､あるいは惑星大気に弾道突入させるカ
プセルは､空力加熱防御のための鈍頭前方部を持ち機体後部には大きなベース
流れを伴う｡ベース流れは超音速時には比較的定常な流れであるが､音速域で
は非定常な振る舞いをし､そのことで空気力学的要因によるピッチング自励振
動を起こすことが知られている｡また､音速を通過する際には衝撃波と翼面上
の境界層の干渉により飛行の制御舵面の効果が弱くなり､`場合によっては逆効
き現象を伴うことが知られている｡
本研究では､音速域のベース流れをCFDを用いて解析することで､音速域の
非定常性の空気力学的発生要因を解明するとともに､遷音速付近で空気力学的
要因によるピッチング自励振動の解明や動安定性特性､その予測手法などの研
究を進めた｡また､音速近傍における舵面の逆効きについてもCFDを用いて解
析し､その解決法を提示した｡
ここでは､ JAXA (旧NAL)において検討中の宇宙往還機に関し､その予備
遷音速風洞試験において明らかになったエレベータの逆効き現象に関する研究
[1]について記述する｡ベース流れについてはその代表論文を本報告書に添付す
ることとする｡
4-2エレベータ逆効き現象
JAXA (旧NAL)において設計検
討を行っている実証機(Fig. 4.1)の予
備選音速風洞試験【216]において､音
速近傍においてエレベータの逆効き
現象が発生することが判明した(Fig.
4.2)｡ ｢エレベータの逆効き｣とは､
主翼後縁左右に取り付けたェレボン
(エレベータ及びエルロンの両方の
機能を持つ空力舵面)を正方向(後
縁下げ)操舵することにより､ある
Fig. 4.1　CATIAmodel
迎角域では､本来働くべき頭下げモーメントではなく頭上げモーメントが働く
現象を指す｡風洞実験でのオイルフロー写真(Fig. 4.3)からは､遷音速域での特
有の衝撃波に誘起された境界層剥離が原因であろうとの推測がなされているが､
より詳細な原因解明および逆効きの発生を抑える対策が必要である｡
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(a) Lift coefficient　　　　　(b) pitching moment coefficient
Fig. 4.2　Result of the wind tunnel experiment
(a) Upper surface　　　　　　(b) Lower surface
(α=0 [deg】,8e-0 [deg])
(a) Upper surface　　　　　　(b) Lower surface
(α=0 [deg] ,8e- 1 0 [deg])
Fig. 4-3 Experimental oil now results at Mw-0.9
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4-3.風試対応cFD解析による逆効き現象の解明
4-3-1ナビエ･ストークス解析
内製CFDソフト(TAS･code)を用い､風洞試験において逆効き現象が発生
したマッハ数(M∞=0.9) ､エレボン舵角(∂e[deg]-0, 10)の条件に対して迎
え角を･5度から15度まで変化させてレイノルズ平均ナビェ･ストークス方程式
Eil
による空力解析を行い､実験値との比較を行った｡その結果をFig.4.4に示す｡
高迎え角領域では実験値との良い一致が得られたが､低迎え角領域では若干
の差が見られた｡さらに流れの様子を見るために衝撃波を可視化した(Fig. 4.5)｡
その結果､低迎え角領域では翼面上に大きな衝撃波が存在していることから､
衝撃波に伴う境界層剥離が解析精度に影響しているものと考えられる｡
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Fig. 4.4　Comparisons ofCL and CMP With the experiments
Fig.4.5　Visualization of the computed shock waves and surface streamlines.
(α=oldeg], ∂ e=0【deg])
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4-3-2格子細分化による精度改善
空力係数の予測精度を改善するために解適合格子細分化法を適用し､その有
効性を調べた｡ここでは､ Adjoint法を用いて目的関数に対する数値的な誤差を
特定し､これを指標に解適合格子を生成することで､解析精度の向上を図った｡
本研究では揚力係数を目的関数に取ることで､全機形状に対して胴体前方､翼
′
面上の衝撃波発生位置､翼の前縁と後縁､胴体ベース部､及び機体の前方が細
分化領域に指定され解適合格子が生成された｡
この格子細分化による計算結果をFig. 4･6に示す.低迎え角領域においては
空力係数の予測精度の向上が見られたが､定量的な一致にはまだ至らなかった｡
計算結果の可視化でも流れの様子にはほとんど変化が見らない｡さらなる精度
の改善には解析方法を見直す必要があるとともに､音速近くということで実験
結果においても風洞壁干渉の影響が懸念される｡また､舵面と翼との間の隙間
の影響も検討課題ではある｡
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(a) Lift coefacients　　　　　　　　(b) pitching moment coefBcient
Fig.4.6　Comparisons of CL and CMP With the experiments (grid were
refined using the solution-adaptive refinement method)
定性的にはCFDは実験結果を捕らえていることから､この計算方法を用いて
逆効き抑制方法の検討に進むこととした｡
4-3-3逆効き発生要因の特定
機体のどの要素が舵の逆効き現象の発生要因になっているかを特定するため
に､機体をFig.4.7に示すように胴体､翼､尾翼､フラップの4つに分けて､
それぞれの空力係数値-の貢献度を調査した｡その結果をFig. 4.8に示す｡
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Fig,4.8 Contribution to the coefficient of each component
Fig.4.8から明らかなように､胴体､尾翼､フラップに関してはエレボンを操
舵しても揚力係数およびピッチングモーメント係数は､両舵角とも迎え角に対
して線形的な変化を示している｡一方､翼については特にピッチングモーメン
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ト係数の迎え角についての変化が放物線的な分布となっている｡このことから､
翼の空力係数変化が舵の逆効き発生の要因であると特定できる｡さらに翼上の
圧力分布を調べると､低迎え角領域で翼上面の衝撃波が大きく前後に移動する
ことが逆効きを発生させると推定できた｡
以上の考察により､現象を改善するためには衝撃波位置を固定する翼型を設
′
計すれば良いという指標が得られた｡
4-4･エレベータ逆効き現象を防ぐ対策の提案
4-4-1逆解法による衝撃波位置の制御
CFD解析により､遷音速時に翼面上の衝撃波が舵の位置によって大きく前後
することが舵の逆効きの原因であることを特定した｡遷音速時に翼面での衝撃
波発生そのものを回避することは不可能であることから､ここでは舵角による
衝撃波の移動を防ぐことで逆効きを抑えることとした｡ CFD解析から､衝撃波
位置は舵角により舵面を翼につけるヒンジ位置を中心として前後していること
が明らかである｡そのため､衝撃波の固定位置は舵面ヒンジ位置とすることが
妥当であると思われる｡そのことを念頭に､衝撃波をヒンジ位置に発生させる
ような翼断面形状を求める方法として､ Takanashiの逆問題解法を用いた[7]｡
その手順をFig. 4. 9に示す｡
EXtracttlleairfoil 
fI.Omthe3Dmo(let 
Analvzewilh 
2.Dflow-i.olver 
Fee(tback to the I)D model
C｡llipElre With
the Hiitial reslllt
Eiiiコ
iコ寧l璽Ei
Design with
Hle illVel･Se
problem method
Fig･4･9　Designlng process
3次元翼そのものの逆設計は膨大な作業と計算時間を要するため､ Fig.4.9
に示すように3次元モデルより複数の断面を抽出し､その各々の2次元断面形
状に対してエレボン舵面前縁付近に衝撃波位置を固定するような目標圧力分
布を与え逆設計を行った｡そして､設計された翼型について2次元解析により
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圧力分布を調べ､目標通りの位置で衝撃波が発生する翼型になっていることが
確認した｡
Fig.4.10は5 0%スパン位置での2次元モデルのオリジナルと設計形状の
比較である｡設計の意図として､翼と舵面とのヒンジ位置に衝撃波を固定する
こととしたため､その位置より若干上流位置で凹面を形成している様子が見え
/
る｡凹面部で流れを加速することで､ヒンジ位置での衝撃波発生を促している｡
Fig. 4. 11は設計のスパン断面位置での形状を示す｡
Fig. 4.1 0 Comparison between the original and the designed airfoil (50%
semi- sp an)
Fig.4.ll Designed airfoil at each span location (2D section)
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4-4-2新翼型の検証
設計された翼型を3次元形状-とフィードバックし､再びマッハ数0.9での
全機cFD解析を行った結果をFig･4･12に示す｡図から明らかなように､逆効き
現象の発生を示す係数値の逆転は解消された｡流れの可視化結果からも､目標
通り衝撃波位置が固定されていることが確認された｡
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Fig･ 4･1 2 CL and CMP Of modified model with the designed airfoil.
新提案の翼が他の飛行速度域で問題が生じないかを確認するために､亜音速
域であるマッハ数o･ 6､および超音速域でのマッ-数1･ 1での空力特性を調べた｡
それぞれの結果をFig･4･13､ Fig･4･14に示す｡図から明らかなように､これら
マッハ数では初期形状と同様の良好な特性を示している｡また､空力性能とし
ても宇宙往還機の飛行に対して障害となる現象は確認できない｡このことから､
提案した翼が有効であると言える｡
Fig･4･13　CL and CMP Oforiglnal and modified models at M∞=0.6
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4-5.結論
翼胴結合型再使用宇宙輸送機の形状検討のためのC F D解析を行い､以下の
結果を得た｡
(1)遷音速域でのエレボンの逆効き現象をレイノルズ平均ナビエストーク
ス方程式の数値計算で再現し､風洞試験との比較を行った結果､定性的
に舵の逆効き現象の再現できた｡
(2)遷音速域での空カデータのCFD解析は､格子細分化等の手法を用いても
実験結果との定量的には一致は困難である｡遷音速域特有の風洞壁干渉､
あるいはCFDにおける舵面ヒンジ位置での近似等が原因として考えられ
る｡
(3)翼胴結合型再使用宇宙輸送機の形状の各部位の空力係数-の寄与度を
cFDにより解析し､エレボンの逆効き現象は主に主翼がもたらしている
ことを確認した｡また､ CFDの可視化結果および実験結果などの比較に
ょり､エレボンの逆効き現象は､翼面に発生した衝撃波が舵角により前
後することによりもたらされているものであることの知見を得たo
(4)以上のCFD解析により､エレボンの逆効きを防ぐには翼面上に発生する
衝撃波を舵面ヒンジ位置近傍に固定することが適当であると考え､その
ための逆設計を行った｡
(5)逆設計は3次元モデルの2次元場-の変換､ 2次元翼の逆設計､ 3次元
翼-の転写により行い､その結果､遷音速域でも舵角にかかわらず衝撃
波をヒンジ位置に固定できることを確認した｡このことで舵の逆効き現
象を解消することを確認した｡また､この翼断面形状の修正が他のマッ
ハ数域では空力特性に大きな影響がないことを確認した｡
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(6)以上､舵面のヒンジ位置より上流部に凹面部を設け､このことで局所的
な流速を大きくして衝撃波位置を固定することが遷音速域での舵の逆
効きを防ぐ方法として適当であることの知見を得た｡
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第5章　弱い衝撃波の挙動解明
音速域の衝撃波､あるいは弱い衝撃波の挙動は興味深くもあり未解明な現象
も数多く含んでいる｡高速列車のトンネル突入時の圧力波も弱い衝撃波であり､
この分野の研究が進んだ｡
ここでは､実験的研究を中心に､弱い衝撃波の挙動に関する様々な現象の研
究を進めた｡詳細については代表論文を添付することとする｡
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第6章　結論と今後の展望
本研究は､ ｢音速近くの流れの解明と制御｣と題して音速近くの流れに対
する数値計算とその応用研究､および実験研究を行った｡以下にその主要な成
果をまとめる｡
CFDアルゴリズムの研究として以下の事柄を進め重要な成果を得た｡
①　TAS　コードの高度化を進めた｡これには格子生成プログラムの改善､非
構造格子での再構築法等の改良､乱流モデルの検討等が含まれる｡また､
境界層乱流遷移の予測法､離散ガラーキン法による高精度解法等の研究も
継続中である｡
②　CFDの精度について､計算法とは別に後処理としての抵抗分解法の開発
を行った｡これにより数値誤差の同定を行うことで抵抗値を高い精度で予
測が可能になるとともに､誘導抵抗等の微少量の算出も可能になった｡誘
導抵抗の精度良い評価は遷音速機におけるウイングレットの最適設計に
有効である｡
③　設計法として､直接法の一つである随伴方程式を用いる勾配法の開発を進
めた｡この手法を遷音速機の翼とエンジンナセル間の空力設計に適用し､
このことでエンジンの翼搭載における技術的知見を得た｡
④　設計法としての遺伝的アルゴリズムでは､多分野複合最適化､高効率化､
データマイニング等の開発を行い､高性能な遷音速旅客機開発のツールを
整備した｡
上記のCFDツールを用い､ NEXST-1モデルを初期形状として主翼形状の
空力最適化を音速域で行った｡最適化手法は遺伝的アルゴリズムである｡マ
ッハ数0.98とし､揚力一定の拘束条件の下､ L/Dの向上を目的とした最適化
を施した｡その結果､ L/Dの25%程度の改善が可能となった｡この最適化を
通して､高遷音速域における空力性能の優れた翼形状の一般的条件の手がか
りとして以下の知見を得た｡
①　翼断面形状のキャンパーを大きくし捻り角を減少させる事で下面(高圧面)
クレスト位置を前方に寄せて下面の推力を増加させる｡
②　同様に､捻り角を減少させる事で上面クレスト位置を後方に移動させ､上
(低圧面)での推力を増加させる｡衝撃波が復縁付近にある場合に有効｡
③　衝撃波上流で等エントロピー的な圧縮がなされる様に形状を設計する事
により衝撃波の強さを弱めて造波抵抗の減少を図るべきである｡
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音速域における衝撃波の挙動解明と制御については､地球大気圏-の再突入
する人工衛星､および宇宙往還機に関しての音速近くの飛行時の空力問題につ
いてCFD研究を行った｡その主要なものとして､
①　惑星大気-弾道突入するカプセルが遷音速付近で空気力学的要因による
ピッチング自励振動を起こすことに関し､ CFD解析により､遷音速域に
おける主流マッハ数の違いによるカプセル周りの流れの変化とピッチン
グモーメント特性の変化､結果として起こる動安定特性の変化について考
察し､それを基にカプセルの動的安定特性の予測手法を提案した｡
②　高速で飛邦する物体の底面背後に生ずるベース流れについて､
LES/RANS -イブリッド手法を用いて遷音速領域を含む流れ場の解析を
行い､流れ場の変動特性に着目しベース流れメカニズムの解明をおこなっ
た｡その結果､遷音速領域では時間変動特性が亜音速･超音速とはまった
くことなるものであることが示された｡
③　惑星大気-弾道突入するカプセルは､遷音速付近で空気力学的要因による
ピッチング自励振動を起こすことが知られている｡本研究ではCFD解析
により､遷音速域における主流マッハ数の違いによるカプセル周りの流れ
の変化とピッチングモーメント特性の変化､結果として起こる動安定特性
の変化について考察し､それを基にカプセルの動的安定特性の予測手法を
提案した｡
④　高速で飛行する航空機にはデルタ翼が用いられる｡本研究では､遷音速を
含む様々なマッハ数･迎角に対してデルタ翼周り流れの解析を行った｡そ
の結果､流れ場は気流条件によって6つのタイプに分類されることが確認
された｡またこれまで明らかにされてこなかった渦崩壊や衝撃波が混在す
る流れ場の様子を捉えることが出来た｡
⑤　宇宙往還機の音速域での舵の逆効き現象に対し､衝撃波の移動に伴う境界
層剥離が原因であることをCFDを用いて解明した｡更に､舵角により衝
撃波が移動しないような翼型を設計した｡この方法により逆効き現象は解
決し､次世代の宇宙往還機設計に対する重要な知見を得た｡
上記以外にも､弱い衝撃波の挙動の実験的研究や遷音速旅客機の最適化研
究等を本研究課題により効果的に進めることができた｡航空CFDのアルゴリ
ズム研究は成熟期になりつつあると言われるが､衝撃波と境界層が干渉する
音速近傍はまだまだ未熟な技術でもあることも再認識した｡しかしながら､
音速航空機の開発においては強力な設計ツールとなることも本件研究におい
て示すことができた｡
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本研究の発端となったボーイングのソニッククルーザーは開発が中止となっ
た｡しかしながら､本研究結果からも音速機が成立することが確認されるとと
もに､従来の遷音速旅客機に取って代わりうる可能性を持っていることも明ら
かになった｡
飛行速度の点では超音速機が魅力的ではあるが､ソニックブームや経済性な
ど､まだまだハードルが高い｡一方､音速機は従来の遷音速機に比べて15%程
度の速度増加ではあるものの､エアラインにとっては高い利便性を持つ｡また
経済的にも既存の旅客機と対抗できるものである｡このことから､マッハ数0.98
での音速旅客機は必ず近い将来に再度開発が始まるものと考える｡そのために
も､音速近くの流れの研究は今後もさらに進める必要があると言えよう｡
本研究ではCFD研究とその応用研究が中心となった｡我が国の航空機開発に
おいて､風洞設備が欧米にくらべて貧弱であることから計算技術に活路を兄い
だそうとすることは重要である｡地球シミュレータや宇宙航空研究開発機構の
計算機､さらには主要大学の計算センターにも大型計算機が入っており､計算
機環境は世界的に突出している｡また､計算アルゴリズムや最適設計等に世界
的に活躍されている研究者もいる｡欠けているのは､そのような計算技術を活
かす舞台である｡今進んでいる航空機開発とともに､近未来の次世代機開発の
ビジョンを持ち､それに向けてCFD技術を玉成化していく継続的な努力を産官
学が連携して進めていくべきである｡
本研究課題が近く音速旅客機の開発に役立つことを切に願いたい｡
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付録(代表論文別刷)
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第2章音速近くの流れのCFDアルゴリズム
および空力最適設計法の研究
に関する代表論文
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